
























　　风洞 试 验 是 获 取 飞 行 器 气 动 参 数 的 重 要 手
段。在风洞中实现飞行器模型编队飞行对获取飞
行器编队 飞 行 时 的 气 动 参 数 具 有 重 要 的 工 程 意
义，对飞行器设计及编队飞行具有指导价值［１］。
飞行器编队飞行可以克服单架飞行器执行任





模型，研究后机受 前 机 尾 涡 流 的 影 响 情 况。Ｗｉｌ－
ｌｉａｍ和Ｄａｖｉｄ［４］研 究 并 比 较 了 飞 翼 模 型 编 队 飞
行前后机干扰效 应 的 理 论 预 测 和 腹 式 支 撑 的 风
洞试验结 果。Ｈｗａｎｋｅｅ等［５］采 用 尾 式 支 撑 方 式
对２架固定翼战 机 模 型 编 队 飞 行 气 动 特 性 进 行
试验研究，Ｂａｎｇａｓｈ等［６］采 用 腹 式 支 撑 方 式 研 究
了固定翼飞机编 队 飞 行 气 动 特 性 的 风 洞 试 验 结
果，此 外，美 国 ＮＡＳＡ的 Ｒｏｎａｌｄ等［７］还 对２架
Ｆ／Ａ－１８编队飞行的阻力和燃油性能进行了空 中











力试 验［１６－１７］。美 国 佐 治 亚 理 工 大 学 的 Ｌａｍｂｅｒｔ




流动控制。Ｈｕａｎｇ等［１９］研 究 了 绳 牵 引 并 联 支 撑
系统的刚度等重要问题，文献［２０－２３］构建了一套
８根 绳 牵 引 的 六 自 由 度 并 联 支 撑 系 统 ＷＤＰＲ－８
（Ｗｉｒｅ－Ｄｒｉｖｅｎ　Ｐａｒａｌｅｌ　Ｒｏｂｏｔ　ｗｉｔｈ　８ｗｉｒｅｓ），并成
功地应用于低速风洞试验，获得飞行器模型的气
动参数和动 导 数，研 究 了 系 统 的 刚 度。文 献［２４－
２６］对柔索驱动并联机构的工作空间问题及其优





































用直 径 为 １ ｍｍ 的 Ｋｅｖｌａｒ 绳 （弹 性 模 量 为
４３．９ＧＰａ）。
模型姿 态 调 整 范 围 以 前 后（纵 轴，沿ｘ 方




















如图１所示，编 队 飞 行 的 直 升 机 模 型 均 由８
根绳牵引支撑，牵引绳一端系于直升机机身上的












局部 动 坐 标 系Ｐｘｙｚ，Ｐ′ｘ′ｙ′ｚ′，Ｐ 和Ｐ′分 别 为
２个动坐标 系 的 原 点。全 局 坐 标 系 与 机 架 固 连，










Ｐｉ Ｂｉ Ｐ′ｉ Ｂ′ｉ
ｘ／ｍｍ　 ｙ／ｍｍ　 ｚ／ｍｍ　 ｘ／ｍｍ　 ｙ／ｍｍ　 ｚ／ｍｍ　 ｘ′／ｍｍ　 ｙ′／ｍｍ　 ｚ′／ｍｍ　 ｘ′／ｍｍ　 ｙ′／ｍｍ　 ｚ′／ｍｍ
１　 ９０　 ２５　 ４０　 １　５７５　 ９０５ －３５５　 ９０　 ２５　 ４０　 ８２５　 ９０５ －４５５
２　 ９０ －２５　 ４０　 １　５７５ －９０５ －３５５　 ９０ －２５　 ４０　 ８２５ －９０５ －４５５
３ －５５ －２５　 ４２ －１　５７５ －９０５ －３５５ －５５ －２５　 ４２ －２　９２５ －９０５ －４５５
４ －５５　 ２５　 ４２ －１　５７５　 ９０５ －３５５ －５５　 ２５　 ４２ －２　９２５　 ９０５ －４５５
５　 ６５　 ２０　 １０　 １６５　 ９０５　 ０　 ６５　 ２０　 １０ －９３５　 ９０５　 ０
６　 ６５ －２０　 １０　 １６５ －９０５　 ０　 ６５ －２０　 １０ －９３５ －９０５　 ０
７ －３０ －２０　 １０ －１３５ －９０５　 ０ －３０ －２０　 １０ －１　２３５ －９０５　 ０
８ －３０　 ２０　 １０ －１３５　 ９０５　 ０ －３０　 ２０　 １０ －１　２３５　 ９０５　 ０
１．２　牵引绳布置方法












采用８根牵引绳系结构，且以模型的 对 称 面
对称布置。为了使模型实现各方向的平动，设计











型旋翼产生 干 涉 时 的 最 大 角 度α１为２３°，模 型 从




型旋翼产生 干 涉 时 的 最 大 角 度α２为１３°，为 满 足
直升机模型上升所需高度要求和防止绳与模型旋
翼产生干涉，在 保 持α２不 变 的 前 提 下，将 滑 轮 铰






















引的４根绳的 滑 轮 铰 点Ｂｉ需 布 置 在 假 想 地 面 与
障碍物相接处。
因模型前后运动范围较大，向下牵引 的４根





编队时２架 直 升 机 之 间 的 绳 索 很 容 易 产 生 干 涉
现象。
为满足上述要求，如图６所示，将向下牵引的
４根绳的 滑 轮 铰 点（见 图６中 的Ｂ５～Ｂ８、Ｂ′５～

















机模型的前端２根绳Ｗ′２和Ｗ′１交 叉 干 涉，如 图７
所示。
为避免上述绳索干涉，在保证牵引绳 不 与 直
升机模型旋翼干涉的条件下，将僚机模型的牵引
绳上的滑轮牵引点沿机架上的Ｘ 和Ｚ 方向移动
一定的距离（Ｙ 方向受两侧障碍物间距的 约 束），
























图８中 各 矢 量 的 关 系 记 为ｒｉ ＝ＰＰ→ ｉ，Ｂｉ ＝
ＯＢ→ ｉ，ＸＰ ＝ →ＯＰ ，在全局静坐标系ＯＸＹＺ中，第１
组绳长矢量Ｌｉ（ｉ＝１，２，３，４）满足：
Ｌｉ ＝ＸＰ ＋Ｒｒｉ－Ｂｉ （１）
式中：Ｒ为模型上局部动坐标系到全局静坐标系
的旋转变换矩阵。
第２组 绳 长 矢 量Ｌｉ（ｉ＝５，６，７，８）仍 满 足

















的位姿，ＸＰ、ＹＰ、ＺＰ 为 原 点Ｐ 在 全 局 静 坐 标 系


















式中：ＪＡ为 机 构 的Ｊａｃｏｂｉ矩 阵，与 机 构 的 绳 系 结
构参数有关。ＪＴＡ 的具体表达式为
ＪＴＡ ＝
ｕ１ ｕ２ … ｕ８
ｒ１×ｕ１ ｒ２×ｕ２ … ｒ８×ｕ［ ］８ （４）
式中：ｕｉ（ｉ＝１，２，…，８）为 各 牵 引 绳 的 绳 长 单 位 向
量，定义为ｕｉ ＝Ｌｉ／Ｌｉ，Ｌｉ＝ Ｌｉ （ｉ＝１，２，…，８）。
式（１）～式（４）建立了单架直升机模型牵引机
构的运动学模型，给出了各绳长Ｌｉ（ｉ＝１，２，…，８）
与直升机 模 型 姿 态 角［，θ，ψ］
Ｔ、位 置［ＸＰ，ＹＰ，
ＺＰ］Ｔ及其运动速度ｖ＝ ［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ］Ｔ 之间的对
应关系。风 洞 试 验 中 通 过 调 整 绳 长Ｌｉ（ｉ＝１，
２，…，８）的长度及变化速度，实现直升机模型６个
自由度的运动控制，从而使得直升机模型在该绳





















式中：ＸＲ 为僚 机 动 坐 标 系 中 僚 机 指 向 长 机 的 向























































































至极限 位 置→右 移 至 极 限 位 置→下 移 至 极 限 位
置→偏航１５°”，为简化分析，暂不考虑气流扰动引
起的两机相对位姿变化，两机相对位姿按初始间距
保 持 不 变 进 行 仿 真，长 机 质 心 Ｐ 为 （０，０，
－１３０）ｍｍ，僚机质心Ｐ′为（－８９０，０，－１３０）ｍｍ，
初始姿态角均为（０°，０°，０°），长机模型上各牵引绳



























直升 机 模 型 的 位 姿Ｘ ＝ ［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ，φ，θ，
ψ］
Ｔ ，当ＷＲ 存在一个微小的变化量ＷＲ 时，直升




























系统的整 体 刚 度。Ｋ２与 系 统 的 绳 系 结 构 和 绳 牵
引布置点及模型的位姿有关。




５０　１７０　３７０］，系 统 整 体 静 刚 度 Ｋ ＝
［ ］５９　６４０　１６７　３２０　５　９８０　７０　２１０　４３０ 。刚
度Ｋ１、Ｋ２ 和Ｋ前３个 元 素 依 次 为 沿ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ
轴的平动刚度，单位为Ｎ／ｍ，后３个元素依次为绕
ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ轴的转动刚度，单位为Ｎ·ｍ／ｒａｄ。
分析表 明，机 构 沿ＯＸ、ＯＹ、ＯＺ轴 的 平 动 刚
度较大，绕ＯＺ轴的转动（偏航）刚度比绕ＯＸ、ＯＹ
轴的转动刚度 大，符 合 机 构 以 前 后、左 右、上 下３
个方向的平动和偏航为主的姿态调整要求。模型
绕ＯＸ轴的转动（滚转）刚度最小，这是因为提供













总长７００ｍｍ，机 身 宽８０ ｍｍ，机 身 含 旋 翼 高
１６０ｍｍ，旋翼外 圆 直 径 为４５０ｍｍ，旋 翼 转 速 约











的 初 始 预 紧 力 分 别 为 ３３．２３、１９．２１、２５．６４、
２６．５７、２２．３７、１５．２３、１９．３７、１４．０７Ｎ，旋 翼 转 动
前后８根 牵 引 绳 的 拉 力 变 化 量 如 图１３所 示，图
１３（ａ）是旋翼转动前拉力传感器所测各绳拉力的
变化量（即零漂值），图１３（ｂ）是 旋 翼 转 速 稳 定 后
拉力传感器所测各绳拉力的变化量，试验结果表















































如图１５所 示，两 绳 索 间 的 最 短 距 离 均 是
ｄｍｉｎ，绳索ＰｊＢｊ与平面ＰｉＢｉＰｊ的位置关系ｓ的表
达式为［２６］
ｓ＝ｓｇｎ［ＰｉＢ→ ｉ×ＰｊＢ→（ ）ｉ Ｔ·ＢｉＢ→ ｊ］ （１３）









１　 ＰｊＢｊ 位于平面ＰｉＢｉＰｊ 后面










































































































序号 飞行轨迹极限位置 模型 ｄｍｉｎ／ｍｍ
１ 最前→最右→最低→偏航１５° 长机 ３１
２ 最前→最右→最低→偏航１５° 僚机 ３０
３ 最后→最右→最低→偏航１５° 长机 ２３
４ 最后→最右→最低→偏航１５° 僚机 ２２
５　结　论













































































































































［２３］　冀洋锋，林麒，胡正红，等．基于绳 系 并 联 机 器 人 支 撑 系






























［２８］　王晓光，王义龙，林麒，等．风洞试 验 绳 牵 引 并 联 机 器 人
高精度控制仿真［Ｊ］．动 力 学 与 控 制 学 报，２０１６，１４（５）：
４７５－４８０．
ＷＡＮＧ　Ｘ　Ｇ，ＷＡＮＧ　Ｙ　Ｌ，ＬＩＮ　Ｑ，ｅｔ　ａｌ．Ｈｉｇｈ　ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｅｌ　ｒｏｂｏｔ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ　ａｎｄ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１６，１４（５）：
４７５－４８０（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［２９］　ＭＩＮＧ　Ａ，ＨＩＧＵＣＨＩ　Ｔ．Ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｄｅｇｒｅｅ　ｏｆ　ｆｒｅｅ－
ｄｏｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ　ｕｓｉｎｇ　ｗｉｒｅｓ（Ｐａｒｔ　１）：Ｃｏｎ－
ｃｅｐｔ，ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　ｔｈｅ
Ｊａｐａｎ　Ｓｏｃｉｅｔｙ　ｆｏｒ　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９４，２８（２）：
１３１－１３８．
（责任编辑：王娇）
航　空　学　报
１２３１４４－１４　
Ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｅｌ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｆｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｉｎ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ
ＷＵ　Ｈｕｉｓｏｎｇ，ＬＩＮ　Ｑｉ＊，ＰＥＮＧ　Ｍｉａｏｊｉａｏ，ＬＩＵ　Ｔｉｎｇ，ＪＩ　Ｙａｎｇｆｅｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｘｉａｏｇｕａｎｇ
Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉａｍｅｎ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｍｅｎ　３６１１０２，Ｃｈｉｎａ
Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ，ａ　ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｅｌ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｆｏｒ　ｔｗｏ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｉｓ　ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｔｏ
ｓｉｍｕｌａｔｅ　ｔｈｅ　ｆｌｉｇｈｔ　ｍｏｔｉｏｎ　ｉｎ　ａ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｓｐａｃｅ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｗｉｔｈ　ｏｂｓｔａｃｌｅｓ　ａｒｏｕｎｄ　ｉｔ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ．Ｔａｋｉｎｇ　ｔｈｅ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ａｓ　ａｎ
ｅｘａｍｐｌｅ，ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅ　ｄｏｕｂｌｅ　ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｅｌ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ　ａｒｅ　ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ａｓ　ｔｈｅ　ｓｕｐ－
ｐｏｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｋｉｎｅｍａｔｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｆｏｒ　ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ　ｍｏｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｕｌｅｙ　ｓｕｓ－
ｐｅｎｓｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｉｓ　ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｓｔｉｆｎｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｉｓ　ａｎａ－
ｌｙｚｅｄ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｔｉｆｎｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｉｒｅ－ｄｒｉｖｅｎ　ｐａｒａｌｅｌ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ　ｉｓ　ｖｅｒｉｆｉｅｄ　ｂｙ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌｙ，ｔｈｅ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｗｉｒｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｗｉｒｅ，ｔｈｅ　ｗｉｒｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｔｈｅ
ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｔｗｏ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｆｌｙｉｎｇ　ａｎｄ　ｌａｎｄｉｎｇ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｓｐａｃｅ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｉｓ　ｇｉｖｅｎ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｉｎ－
ｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｉｒｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｕｐｐｏｒｔ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｉｓ　ｃａｒｒｉｅｄ　ｏｕｔ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｓｕｐｐｏｒｔ　ｍｅｃｈａ－
ｎｉｓｍ　ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ　ｃａｎ　ｅｆｅｃｔｉｖｅｌｙ　ｓｏｌｖｅ　ｔｈｅ　ｓｕｐｐｏｒｔ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ　ｐｒｏｂｌｅｍ　ｆｏｒ　ｔｗｏ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌｓ　ｉｎ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｉｎ
ｔｈｅ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｓｐａｃｅ　ｃｈａｎｎｅｌ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｙｓｔｅｍ　ｓｔｉｆｎｅｓｓ　ｍｅｅｔｓ　ｔｈｅ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ，ｍａｋ－
ｉｎｇ　ｉｔ　ａｎ　ｅｆｅｃｔｉｖｅ　ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｍｏｄｅｌ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｓｔ　ｉｎ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ；ａｉｒｃｒａｆｔ　ｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｆｌｉｇｈｔ；ｐａｒａｌｅｌ　ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ；ｓｔｉｆｎｅｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ；ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ
ａｎａｌｙｓｉｓ
Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９－０５－１３；Ｒｅｖｉｓｅｄ：２０１９－０５－２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９－０７－０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄ　ｏｎｌｉｎｅ：２０１９－０７－１２　０９：１１
ＵＲＬ：ｈｔｐ：／ｈｋｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ／ＣＮ／ｈｔｍｌ／２０１９１１１０．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ　ｉｔｅｍｓ：Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｎａｔｕｒａｌ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｃｈｉｎａ（１１４７２２３４，１１７０２２３２）；ｔｈｅ　Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｆｕｎｄｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　Ｃｅｎｔｒａｌ　Ｕｎｉ－
ｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（２０７２０１８００７１）
＊Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ａｕｔｈｏｒ．Ｅ－ｍａｉｌ：ｑｉｌｉｎ＠ｘｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
